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第 1 章 緒言 
 
1.1 研究背景 
 近年，科学技術の進歩により宇宙開発に関する研究が進められている．図 1.1 に













たブラシレス DC モータが使われる．図 1.1 に示す ISS 国際宇宙ステーションの












Fig. 1.2 Space Satellite -MUSES-C Hayabusa (JAXA) 
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Table 1.1 Example of the use of motor for satellite 
 
 






















しかしながら，実際にこの操作が成功するのは全廃棄衛星中およそ 3 分の 1 程度
であり，残りは制御不能なスペースデブリ「宇宙ゴミ」[18]~[22]になっているのが現
状である．ISS 国際宇宙ステーションには，スペースデブリの大きさごとの対策法
が設定されている[23],[24]．直径 1 cm 大のスペースデブリに対しては，衝突に耐え




9 回の軌道変更をし，1 回は軌道変更が間に合わず，宇宙飛行士を ISS 内の安全な
場所に退避させたことがある． 
























































分子・原子の結晶成長の実験をおこなった．使用した実験装置 Nano Step の計測
装置に小型超音波モータが使われた実績[29]があるが，真空状態の宇宙空間におい
て，超音波モータの実用例はない． 
 過去に，当研究室において開発された超音波モータ[30]を図 1.5 に示す．これは，
従来の超音波モータを球体ロータの側面に 3 個均等配置したもので，球面超音波
モータとして開発された画期的なものである．JAXA によると宇宙空間で用いる
スラスタは，質量は 500 g 程度の小型であり，出力は 1 N 程度と非常に小さいも
のである[31]．本研究では，このスラスタを球面超音波モータの内部に組み込み，
方向制御が可能なアクチュエータである宇宙用球面超音波モータ（Spherical 
Ultrasonic Motor : SUSM）を開発する．開発する宇宙用球面超音波モータのイ




・ 宇宙における動作時は，高真空，高放射線，低温（－150 ℃）と高温（100 ℃）
の繰り返しに無保守で最低 10 年耐える必要がある．真空中に放出されたガ















Fig. 1.6 Spherical Ultrasonic Motor with thruster 
 
  

















に 1 つが故障しても残りの超音波モータが 2 自由度の制御可能であるため，故障
の代替利用を意味している．また，過去の研究例[30]において，1 つの球ロータに対
して超音波モータを 4 つ配置し，さらに冗長度を持たせた球面超音波モータを開


















































・ トルク 20 mNm 
・ 耐久性 70 分 
・ 寿命 300 回 










Fig. 1.8 Image of station keeping  


























温環境に着目する．JAXA の実験環境を参考にし，宇宙空間で想定される 120 ℃
における高温実験を説明する．大気中 120 ℃環境における，超音波モータの圧電
素子や接着剤のふるまいの検討をおこない，高温度に耐える条件の圧電素子を提
案する．その結果， 1 軸駆動モータと宇宙用球面超音波モータの 2 種類について
熱負荷実験をおこない，実験結果を考察する． 
 



























・第 9 章「結論」では，本論文の結論を示す． 
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Fig. 2.1 Construction of ultrasonic motor 
 
 























1 sin( ) cos( )y A T    (2.1) 
ここでは位置 xの関数，T は時間 tの関数である． 
 この定在波 1y と位置的・時間的において，位相が90 度ずれた定在波 2y は次の
ように表すことができる． 
2 cos( ) sin( )y A T    (2.2) 
式（2.1）と式（2.2）で表した 2 つの定在波の合成波は，加法定理より式（2.3）
のようになる． 
1 2 sin( )y y y A T      (2.3) 
また，ここで一般化するために初期化位相として定数Cを与えると式（2.4）は次
のように表せる． 
1 2 sin( )y y y A T C       (2.4) 
式（2.4）で表される波は，波形を崩さずに一定速度で一定方向に進行する波，つ
まり進行波を示すことになる． 
 次に，進行波によって起こる振動子表面の運動を図 2.3 の弾性体の局所的なモ
デルを用いて考える．図 2.3 (a) において，座標はたわみの無い状態で，中立軸を






 中立軸上の点 ( , )m mM x y と球ロータの接触面上の点 ( , )r rR x y について考える．点
Mの運動は式（2.3）のようになるが，ここで位置 xの関数 ( )xθ と時間 tの関数 ( )T t
がそれぞれ 
0 ( ) 0

































   
        
 (2.6) 




(a) Definition of the coordinates (b) Angle of deflection 
Fig. 2.3 Model of the elastic body 




sinr m m m mx x H x H      (2.7) 
と表せる．同様に ry は 
cosr m m my y H y H     (2.8) 
となる．よって，式（2.5）～式（2.8）より rx と ry はそれぞれ 
2 2

































 と置き換えると rX ， rY はそれぞれ 
cosr r mX x x N A U       (2.11) 























N A H A


   ， 
縦振幅 Aの楕円運動をしていることを表している．また，この楕円運動は，式（2.4），
（2.12）より球ロータとの接触面において，進行波の方向と逆向きであることから，






を図 2.4 に示す．振動子は 45 枚の櫛歯状で切り欠きのある弾性体の円環に，超音
波モータ用として一般に入手可能で，キュリー点が 120 ℃であるトーキン社製の













を図 2.5 に示す． 
 圧電素子の形状は外形 30 mm，内径 20 mm，厚さ 0.7 mm，圧電素子全体を 11
分割している．圧電素子はプラス・マイナスが交互に分極されており，電極は A


















 交流電圧を印加する A 相と B 相は互いに 4 分の 1 波長ずらして配置されている
ため，位相が 90 度ずれた 2 つの定在波を発生し，この定在波の合成により弾性
体の円周方向に進行波を発生させることができる．この進行波は金属弾性体の円
環表面に現れ，円環に押し当てた球ロータを駆動させる．A 相と B 相の入力正弦
波の位相差を変化させると進行波の速度が変化するため，両相の入力電圧の位相
差により球ロータの回転速度を調節することができる． 




Fig. 2.6 Electrostrictive behavior 
 










 図 2.8 に示すように，球ロータの回転ベクトルは各振動子の回転ベクトルの合
成したものになる．ステータは X-Y 平面上に均等に 120 度（ 2 / 3 ）の間隔で配
置されており，Z 軸方向に 度だけ傾斜をつけて，取り付けられている．この配置
から各ステータが球ロータに及ぼすトルク
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1 2 3, ,T T T は各ステータのトルクの大きさである．球面超音波モータのト
ルク
1 2 3, ,S S S は各ステータのトルクの合成によって表される． 
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(a) X-Y plane (b) X-Z plane 
Fig. 2.8 Location of the vibrators 
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つ，宇宙での運用として考えやすい大きさの直径 30 mm の新生工業社製のステー







を利用した．ポリイミド製の球ロータの質量は 68 g である．設計した宇宙用球面
超音波モータを図 3.1 に示す．球ロータとステータは板ばねを使用し，一定の押付
力を維持する．ねじ機構のため押付力は調節可能な機構となっている． 


















Fig. 3.1 Spherical Ultrasonic Motor for space 
 
  
















2 つの信号（A 相，B 相）として出力される． 
 ステータには振動を発生するための圧電素子の A 相と B 相のほかに，振動計測
するための圧電素子の FB 相がある．この FB 相を用いるとステータの振動状態を
観測できる．ステータを振動させた際に得られる FB 電圧は正弦波であり，これを
平滑回路に通した上で AD 変換することで FB 相からの波形を読み取る．インピー
ダンスアナライザによる測定結果から，ステータの共振周波数は押付け状態で約
48 kHz であることが確認されている．3 つのステータには個体差があり，周辺 
 
Table 3.1 Specification of motor driver 
Input voltage DC12 V 
Output voltage 180 V p-p 
Current consumption 1.8 A max 
Output wave form Sine wave 
Frequency 40 ～ 80 kHz 
Number of output channels 3 Channel （1ch, 2ch, 3ch） 
Speed control Frequency, Phase difference 
Size 260 mm × 156 mm × 38 mm 
Weight 0.64 kg 

















Fig. 3.3 Motor driver for SUSM (SUSM-A) 
 

























素子の A 相と B 相の入力正弦波の位相差を変化させることになり，球ロータの回
転速度を調節することができる．通常使用では，専用リモコンにある最適な共振周
波数の探索機能を使い，超音波モータの出力を最大として使う． 
 一般に超音波モータに用いられている圧電素子は，図 3.6 に示す電気的等価回
路[7]で表すことができる．図中の 1L はインダクタンス[H]， 0C と 1C はキャパシタ
ンス[F]， 1R は電気抵抗[Ω]を示している．これらの電子素子を使うことで，式（3.1）
で表す 2 つの共振周波数が得られる．2 つの共振周波数は，共振周波数 rf  [Hz]，

































































る．撮影時のフレームレートは 30 fps である．回転速度はビデオカメラで撮影し
た映像のフレーム数から算出する．使用した球ロータの素材はポリカーボネート
製である．実験の概要を図 3.8 に示す．モータに共振周波数を印加し，各ステータ




74.2 rpm を観測した． 
 
 









Table 3.2 Rotational speed in the atmosphere  
  Rotational speed [rpm] 










項と同じ図 3.8 に示した左右方向に駆動するよう，2 本のガイドレールを取り付け
た状態である．球ロータの中心から出力棒 50 mm の位置にワイヤを取り付け，そ
のワイヤをばねばかりに取り付ける．実験装置を図 3.9 に示す．本実験で使用する
ばねばかりは，最大荷重が 1.1 N，最小目盛が 0.02 N である．モータには常に共
振周波数を印加し，各ステータに印加する交流電圧の位相差は（1 ch，2 ch，3 ch）
=（0 度，60 度，－60 度）とする．測定は 7 回おこなっている．はずれ値を取り
除くため，最大値および最小値を除いた 5 回分の平均値を測定結果とした．ばね
ばかりの力をもとにトルク計算をおこなった．実験結果を表 3.3 に示す．平均値で









Table 3.3 Torque in atmosphere 










するトルクの大きさを調べるため，3.3.2 項と同じ図 3.9 に示す実験装置を用いて













Fig. 3.10 Relationship between frequency and torque 
 




















Di fference from resonance frequency [kHz]
-0.6






いる．3.3.2 項と同じ図 3.9 に示した左右方向に駆動するよう，2 本のガイドレー
ルを取り付けた状態である．球ロータの中心から出力棒 50 mm の位置にワイヤを
取り付け，ワイヤをプーリに通して分銅をつり下げることで負荷を与え，負荷の大
きさに対する駆動時の回転速度の測定をおこなう．実験装置を図 3.11 に示す．分
銅のおもりは 0 g から 60 g まで 5 g 刻みで変化させた．回転角度は出力棒の稼働









Fig. 3.11 Schematic of experimental equipment for measurement of 
relationship between torque and rotational speed 
 




Fig. 3.12 Relationship between torque and rotational speed 
 
  
































 3.3.5 作動寿命の測定 
 宇宙用球面超音波モータの作動寿命を調べるために，3.2.4 項と同じ図 3.11 に
示した実験装置を用いる．左右方向に駆動するよう，2 本のガイドレールを取り付
けた状態である．負荷となる分銅のおもり 1 種類を使い，繰り返し駆動実験をお






表 3.4 に示す．表 3.4 より，大気中においては間欠駆動の積算駆動時間の 80 分間




Table 3.4 Life time 
Time Number of times  











させたとき，ビデオカメラを用いた回転速度の計測では，平均で 74.2 rpm を得
た．ばねばかりを用いたトルクの計測では，平均で 29.3 mNm を得た．専用ドラ
イバは最適な共振周波数が得られるが，共振周波数そのものの値の時が最大トル
ク約 35 mNm を得た．共振周波数を上方・下方にずらした場合，駆動トルクは減
少するが，目標の 20 mNm を得ることに成功した．しかしながら，共振周波数を
最適周波数から遠ざけすぎると，宇宙用球面超音波モータは回転しない．分銅を用
いたトルクと回転速度の特性は，低速時に高トルクが発生する垂下特性を得た．作
動寿命の測定では，積算駆動時間の 80 分間を超え，作動寿命の目標値である 300 
回以上を達成した．これらの結果はすべて大気中のため，第 4 章では，宇宙用球
面超音波モータを真空環境下で駆動する基本特性を得ることにする．




第 4 章 真空実験による基本特性 
 
4.1 はじめに 










 真空は日本本工業規格 JIS Z 8126-1 および国際工業規格 ISO3529-1 において，
通常の大気圧（1013 hPa = 60.1 10  Pa）より低い圧力で満たされた空間状態を指
し，表 4.1 に示すように真空を圧力範囲によって，低真空（LV），中真空（MV），
高真空（HV），超高真空（UHV），極高真空（XHV）に区分している[7]～[9]．本実




真空チャンバを使用して実験をおこなった．真空チャンバは直径 1 m，奥行き 1.5 
m の大きさである．静止衛星が存在する地上 400～36,000 km の領域は超高真空
領域（ 510 ～ 910 Pa）で熱圏帯[10]であるが，使用する真空チャンバの性能上限が
310 Pa オーダーの真空度のため， 310 Pa オーダーを設定値とした．なお， 310 Pa
オーダーは地上 100～150km の高真空圧力帯となる． 
 使用した実験装置の概要を図 4.1，実験装置の外観を図 4.2 に示す．実験装置は
真空排気系，プラズマ生成系，プラズマ加速系，プラズマ診断系の 4 つのシステ
ムに分類される．内径 700 mm の真空チャンバの側面にフランジを介してガラス
第 4 章 真空実験による基本特性 
43 
 
管を接続する．ガラス管の内径は，フランジを取り替えることにより 25 ,26 ,46 ,66 
mm の 4 種類の中から選択できる．真空チャンバ内の真空度は，チャンバの中央
側壁に設置されたクリスタルゲージと電離真空計で測定する．真空チャンバの真
空排気は，徳田製作所社製の油回転式ポンプ 3 台と油拡散ポンプ 1 台を使ってお
こなう．真空排気系を構成する機器を図 4.3～図 4.7 に示す． 
 
 
Table 4.1 Classification of vacuum by pressure range  
Classification Pressure range [Pa] 
Low vacuum 510 ～ 210  
Medium vacuum 210 ～ 110  
High vacuum 110 ～ 510  
Ultra high vacuum 510 ～ 910  





 トール理工社 製 
 TSC-70-120 
 寸法：内径 700 mm，長さ 1200 mm 
 到達真空度： 310 Pa 
  
（２）油拡散ポンプ（図 4.3） 
 徳田製作所社 （現・芝浦エレテック社） 製 
 TOKUDA ESV-10 
 最大排気速度  3000 /L/sec 
 最大排気量  460 Pa･L/sec 
  
（３）油回転式ポンプ×3 台 （図 4.4） 
 徳田製作所社 （現・芝浦エレテック社） 製 
 TOKUDA ESV-10 
 最大到達圧力 26.7 10 Pa 








（４）真空計・表示器 （図 4.5，図 4.6，図 4.7） 
 ANELVA 社 （現・キヤノンアネルベ社） 製 
 A-NET クリスタルゲージ M-320XG 
 圧力測定範囲 大気圧～ 110 Pa 
 A-NET クリスタルゲージ専用表示器 M-390 A-NET 






Fig. 4.1 Experimental equipment 
 









Fig. 4.3 Vacuum chamber and Oil diffusion pomp 













Fig. 4.6 Ionization gauge Fig. 4.7 Crystal gauge 
 
  






可能である．この真空チャンバも性能上限が 310 Pa オーダーの真空度のため， 310












 佐藤真空機械工業社 製 
 DQ-50SL 
 寸法：縦 1000 mm，横 700 mm，奥行き 800 mm 
 チャンバ内部の寸法：縦 440 mm，横 440 mm，奥行き 440 mm 
  





 ライボルト社 製 
 TURBOVAC 361 
 最大ガス流量  3.0 Pa･m3/sec 
 最大吸入圧  5 Pa 
  
（３）油回転真空ポンプ（図 4.11） 
 大亜真空社 製 
 GHP150B 
 到達圧力   12.0 10 Pa 
 設計排気速度  151 L/min 
  
（４）真空計・表示器（図 4.12） 
 アルバック社 製 
 GI-PA 
 測定圧力範囲 31.3 10 ～1.3 Pa 
 表示圧力範囲 31.0 10 ～1.0 Pa 
  
（５）温度調節計（図 4.13） 
 シマデン社 製 
 指示方式：LED デジタル表示 
 設定方式：キー操作によるデジタル設定 400 ℃ 
 制御方式：PID 制御 
 入力信号：熱電対 JIS K 
 警報：温度上限警報 
 制御出力：リレー接点出力 
 指示精度：表示値の 0.3 %または 1.2 ℃ 
 サンプリング周期：1 秒 
  
（６）加熱防止器（図 4.14） 
 東邦電子社 製 
 電子無指示型温度調節器 TX-48K 
 温度設定範囲 0～400 ℃ 
 制御出力と接点出力，ON/OFF 制御 
 設定温度で加熱停止，ブザーとランプで警報 









Fig. 4.10 Turbomolecular pump 
 













Fig. 4.13 Temperature regulator Fig. 4.14 Heat protective 
regulator 





 真空中での宇宙用球面超音波モータの回転速度を測定するため 3.3.1 項の図 3.8
に示す実験装置を真空チャンバ内に入れて回転速度の測定をおこなう．超音波
モータの球ロータに出力棒を取り付ける．モータの動作を一方向（左右方向）に制











Table 4.2 Rotational speed in the atmosphere and vacuum 












 真空中での宇宙用球面超音波モータのトルクを測定するため 3.3.2項の図 3.9に
示す実験装置を真空チャンバ内に入れてトルク測定をおこなう．トルク測定はば
ねばかりを用いる．球ロータの中心から出力棒 50 mm の位置にワイヤを取り付
け，そのワイヤをばねばかりに取り付ける．本実験で使用するばねばかりは，最大
荷重が 1.1 N，最小目盛が 0.02 N である．モータには常に共振周波数を印加し，
各ステータに印加する交流電圧の位相差は（1 ch，2 ch，3 ch）=（0 度，60 度，
－60 度）とする．超音波モータを 1 回駆動させてトルクを測定した後は 10 秒停
止させることで熱の影響が小さくなるようにした．真空中での測定結果を，大気中








Table 4.3 Torque in the atmosphere and vacuum 


















とし，駆動回数の測定をおこなった．実験結果を表 4.4 に示す．表 4.4 より，真空








Table 4.4 Life time of SUSM in the atmosphere and vacuum 












 耐久性実験は，3.3.2 項と同じ図 3.8 に示す実験装置を用いておこなう．モータ
に共振周波数を印加しながら左右方向に駆動可能範囲（106 度）を連続的に往復































































測では，平均で 62.1 rpm を得た．この値は，大気中に比べ約 17 %減少した．ば
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第 5 章 高温環境における評価 
 
5.1 はじめに 









をおこなう．5.3 節では，宇宙用球面超音波モータと似たモータ，ステータ 1 つで































 これまで開発されてきた宇宙用球面超音波モータには，キュリー点が 120 ℃の
圧電素子が用いられてきた．先述のとおり，圧電素子を電歪させた際には圧電損失
などの損失が熱として発生するため，宇宙用球面超音波モータのステータ温度が









しいとされており[1]，120 ℃環境での使用を想定する場合，キュリー点が 240 ℃
以上であることが選定基準となる．これらの選定条件を基に，本実験ではトーキン
社製の N6 材を使用した圧電素子を選定した．ここでは，この圧電素子を N6 と呼
ぶ．N6 圧電素子のキュリー点は 325 ℃であり，想定した高温環境下でも圧電性
を維持することができると予測される． 
 従来の圧電素子と選定した N6 圧電素子を用いた場合の宇宙用球面超音波モー












げることにより出力棒に負荷を与えて測定した．表 5.1 および図 5.1 から，キュ
リー点が高温に設定されている N6 圧電素子に変更してもトルク，回転速度，共振
周波数の値に著しい変化が無いことが確認できた． 
 次に，選定した N6 圧電素子が高温領域において圧電性の維持を確認するため，
宇宙用球面超音波モータのステータ温度を上昇させながらインピーダンス測定を




をおこなった．恒温槽は，4.2.2 項で用いた図 4.9 に示す佐藤真空機械工業社製 DQ-
50SL を大気中で使用した．加熱は内部加熱のシーズヒータ （ー200 V-6 kW）を用
いることで，大気圧環境下で測定をおこなった．ステータ表面の温度が 50 ℃から





なお，実験過程で 100 ℃まで上昇させたステータの温度を下げていき，90 ℃か
ら 50 ℃まで下降させながら同様にインピーダンス特性を測定すると図 5.3 と同
様の結果を得た．このように，温度による圧電性の喪失には再現性があるため，
100 ℃程度での圧電性の喪失は圧電素子の内部温度がキュリー点に達したことが

















図 5.3 のような結果を得たと考えられる． 
 
 
Table 5.1 Torque and rotational speed of SUSM 
 
 Torque [mNm] Rotational speed [rpm] 
Conventional material 29.3 74.2 
N6 material 41.5 62.5 
 
 










Fig. 5.2 Stator of SUSM with N6 material and setting thermocouple 
 
 























Conventi onal ma ter ial
N6  ma ter ial





Fig. 5.3 Impedance characteristic of stator using N6 material 
 
  










































装外観を図 5.4 に，構成成分などの詳細を表 5.2～表 5.4 に示す． 
（１） スリーボンド社製 TB2285 
（２） アレムコプロダクツ社製 アレムコ 570 
（３） 東京化成工業社製 B1796／M0567／D0688 （3 液混合） 
 選定した接着剤を用いてステータを製作し，図 5.5 に示す 1 軸駆動モータを用
いて球ロータの駆動をおこなった．その結果，球ロータが駆動したのは接着剤













して，スリーボンド社製 TB2285 を接着剤として用いる．なお，TB2285 接着剤の




ガラス転移点は 180 ℃であり，目標としている 120 ℃環境においても軟化せず
に進行波が伝達されると予測される． 
 選定した TB2285 接着剤を使用してステータを製作し，図 5.3 の結果を得た実
験と同様に恒温槽内で高温に加熱しながらインピーダンス特性を測定した．なお，
圧電素子は先に選定した N6 圧電素子を用いた．インピーダンスの測定結果を図








   
TB2285 AREMCO-BOND 570 Mixture 3 chemicals 
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Table 5.2 Characteristics of TB2285  
（product of ThreeBond Co., Ltd） 
 
Contents Features Notes 
Component 
Bisphenol F epoxy resin 25～35 % 
Epoxy resin and inorganic filler 55～65 % 
Dicyandiamide C2H4 1～10 % 
Diuron C9H10Cl2N2O 1.60 % 
Silica 1 % 
Viscosity 1400 Pa・s  
Curing conditions  120 ℃-60 min / 150 ℃-30 min  
Longitudinal shear 
strength  
20.6 MPa 25 ℃ 
19.6 MPa 100 ℃ 
19.6 MPa 120 ℃ 
19.6 MPa 150 ℃ 
3.9 MPa 200 ℃ 
Peel strength 627.7 N/m  
Hardness (JIS D) 90  
Grass transition point 180 ℃  
Linear expansion 
coefficient  
53.3 10  /℃   
 
 
Table 5.3 Characteristics of AREMCO 570  
（product of Aremco Products Inc.） 
Contents Features 
Component 
Phenolic resin，Phenol，Carbon black， 
Methyi Ethyl Ketone，Isopropyl Alcohol， 
Ortho-Cresol，Formaldehyde 
Heat proof 316 ℃ 













Table 5.4 Characteristics of 3 type mixed adhesive  











Fig. 5.5 Single axis SUSM using selected binding material 
 
 
Fig. 5.6 Impedance characteristic of stator using selected binding material 






































の性能を確認するため，5.2.2 項の図 5.5 に示した 1 軸駆動モータを用いて駆動実
験をおこなった．恒温槽内を段階的に加熱してステータ表面の温度を 30 ℃から












係数 tan により計算することができ，N6 圧電素子の場合 tK = 55.0 [%]， tan = 











Fig. 5.7 Result of limit temperature experiment （single axis） 
 
  

































 次に，1 軸駆動モータを用いた熱負荷耐久性実験をおこなった．1 軸駆動モータ
を設置した恒温槽内の温度を 120 ℃に調節し，ステータ温度が槽内温度と等しく
なるまで静置した後に，球ロータを 20 秒間駆動させた．その後 1 分間の休止時間
を経て再び 20 秒間駆動させた．この動作を繰り返しおこない，積算駆動時間に対
する回転速度の変化を測定した．この動作は宇宙空間における人工衛星のスラス
タ噴射が 2～3 週間に一度，約 20 秒間おこなわれることをふまえたものである．
回転速度はビデオカメラで撮影した映像のフレーム数と記録フレームレートから
算出した．この実験結果を図 5.8 に示す．1 軸駆動モータの熱負荷実験の結果，
120 ℃環境において球ロータは積算駆動時間で 90 分 30 秒駆動させることができ，




















Fig. 5.8 Result of heat load experiment （single axis） 
 
  































た N6 圧電素子と TB2285 接着剤を使用して図 5.9 に示す新たな宇宙用球面超音
波モータを製作し，1 軸駆動モータの実験と同様に熱負荷耐久性実験をおこなっ






Fig. 5.9 Spherical Ultrasonic Motor for space with guide rail 
 
実験結果を図 5.10 に示す．宇宙用球面超音波モータの熱負荷耐久性実験の結果，
積算駆動時間の目標値である 70 分を達成することができ，図 5.8 で示した 1 軸駆




なお，図 5.10 より実験開始の 0～15 分は回転速度は低く，その後は回転速度が上
がっていることがわかる．これは，圧電素子と弾性体の熱膨張が関係していると考
えられる．圧電素子の主成分はジルコン酸鉛とチタン酸鉛の固溶体で，熱膨張率は
616 10   ／℃であり[5]，負の膨張特性を示す．一方，金属弾性体はリン青銅製で 





Fig. 5.10 Result of heat load experiment on SUSM for space 
 












の約 15 分間にみられる回転速度低下の要因となったと考えられる． 
  





































子はキュリー点が 325 ℃である N6 材料の圧電素子に変更し，ガラス転移点が






























温環境下の温度は－120 ℃としている．この節では，第 5 章で述べた N6 圧電素















 第 3 章で述べたように，超音波モータはステータに発生する進行波によって駆
動する．進行波によってステータ表面の質点が図 6.1 のように楕円軌道を描き，こ
の質点とロータが接触することによって摩擦力が発生し球ロータが駆動する．１
つのステータから発生するトルク 0T [Nm]は，式（6.1）より求められる[2]． 
0 0T RN  (6.1) 









 式（6.1）中の押付力 0N は，図 6.1 に示す進行波により楕円軌道の縦振幅 0a の大
きさの影響を受け，縦振幅 0a が大きいほど 0N は大きくなる．また，回転速度は，
横振幅 0b の影響を受け，横振幅が大きいほど回転速度は大きくなる．そして，横振
幅 0b は縦振幅 0a に伴って変化し，縦振幅 0a が大きくなれば横振幅 0b も大きくなり，
縦振幅 0a が小さくなれば横振幅 0b も小さくなる． 
 本研究で取り扱う宇宙用球面超音波モータの圧電素子の形状は円環状であり，











厚み方向に伸縮する圧電素子に発生する反発力 F は，圧電素子に印加する電圧 inV










 ET C S eE  (6.3) 
ここで，T [Pa]は応力， EC は弾性スティフネス定数， S はひずみ，E [V/m]は電界













Fig. 6.2 Circular piezoelectric element and cross sectional view 
 




て駆動する．この浮力は 0F [N]は押付力 0N と同じ値であり，その浮力 0F はステータ
の質点における運動量mvと力積 0F から求める． 
 ステータの質点における運動量は有効質量m [kg]と縦振動の平均速度 v [m/s]か
ら求められる．このとき有効質量mは図 6.3 に示すように，同位相で振動するス
テータの摺動面に生じた進行波の 4 分の 1 の部分（斜線部分）に相当する． 
 
 
Fig. 6.3 Traveling wave generated on the sliding surface of the stator 
 
つまり，進行波の一波長 [m]の 4 分の 1 が球ロータに衝突する．有効質量m
は，弾性体の密度  [kg/m3]と弾性体中に伝わる音速 vC [m/s]，進行波の振動数 rf
[Hz]（この振動数は圧電素子の共振周波数と同じとして考える），圧電素子の断面
積 cS [m2]から式（6.5）となる． 
1 1
4 4












  rv v a f  (6.6) 
ゆえに，運動量mvは式（6.5）と式（6.6）より式（6.7）となる． 
0 c vmv a S C  (6.7) 
 周期 [s]が振動数 rf [Hz]の逆数，運動量と力積の関係（ 0mv F ）から，浮力 0F  
は式（6.7）から式（6.8）となる． 




0 0 c v rF a S C f  (6.8) 
 浮力 0F は厚み方向に発生する反発力Fの半分であると仮定すると，式（6.4）と













































ここで， af [Hz]は圧電素子の反共振周波数，C [F]は圧電素子の静電容量， S [m2]
は圧電素子の面積である． 





C  (6.13) 
2 24d rY f l  (6.14) 
 ここで，G [Pa]は弾性体の剛性率，l [m]は圧電素子の円周方向の長さである．ゆ
えに，式（6.9）の縦振幅 0a は式（6.10）と式（6.12）～（6.14）より，式（6.15）
のように表せることになる． 








a K l V
t S G
 (6.15) 
 式（6.15）において圧電素子の円周方向の長さ l，厚さ t，面積 Sの物理量は，温
度に大きく依存しないため，縦振幅 0a の物理量に影響を及ぼす物理量は，電気機
械結合係数 31K ，静電容量C，弾性体の剛性率Gとなる． 
 ここでは，電気機械結合係数 31K ，静電容量C，弾性体の剛性率Gの値から，常
温と低温での縦振幅 0a の値を定量的に求め比較する．－120 ℃における値がない
ため，－80 ℃付近の値を低温として，常温と比較する．常温（20 ℃）と低温       
（－80 ℃）における電気機械結合係数は，それぞれ 16.2 %と 12.9 %であり，常
温（20 ℃）と低温（－80 ℃）における静電容量は，それぞれ 3000 pF と 2460 
pF である[4]．ステータの弾性体の材質はリン青銅であり，常温（22 ℃）と低温 
（－78 ℃）におけるリン青銅の剛性率は，それぞれ 40.2 GPa と 42.7 GPa であ
る[6]． 
 電気機械結合係数 31K ，静電容量C，弾性体の剛性率Gの値と式（6.15）を用い
て，常温と低温における縦振幅 0a を求めると，常温 1 に対し，低温では 0.699 が









 接着剤に必要とされる性能には，第 5 章で述べたように硬化後のはく離接着強
さとせん断接着強さが大きいこと，硬化後の硬度が高いことが挙げられる．   
－120 ℃の低温環境下においても，これら 3 つの性能が維持されていなければな
らない．宇宙用球面超音波モータの圧電素子に用いている TB2285 接着剤の構成










 エポキシ樹脂のはく離接着強さは図 6.5 に示すように，他の接着剤と比べ一番
小さいが，高温から低温にかけて大きな変化がないことがわかる．TB2285 接着剤



































約 10 秒駆動を停止し再び 20 秒間駆動させる．この 20 秒間の駆動状態と 10 秒間
の駆動停止を繰り返し行い，積算駆動時間に対する回転速度の変化を測定した．駆
動中は熱電対によってステータ側面の温度を測定した． 
 本実験で使用した島津製作所社製の温度可変型恒温槽（TCLN-382）を図 6.6 に
示す．この恒温槽は温度可変型引張試験機のため，高さ 600 mm，幅 382 mm，奥




とタンクの詳細を表 6.1 と表 6.2 に示す．本実験は 5.3.3 項に用いた図 5.9 の実験
装置を，図 6.6 に示す恒温槽内に入れておこなった．宇宙用球面超音波モータの駆
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Table 6.1 Specification of thermostat chamber  
Temperature range －180 ~ 320 ℃ 
Test room dimension 382 mm × 382 mm × 600 mm 
Temperature sensor T-type thermocouple 
Cooling system Liquid nitrogen gas injection 
heating system Heater heating 
Observation window 
Made of glass，With anti-fog heaters 
100 mm × 400 mm 
Accuracy of temperature 
distribution 
(Empty chamber) 
1.0  ℃ (under 50 ℃) 
1.5  ℃ (over 50 ℃) 
Heating-up period 
(Empty chamber) 
RT~320 ℃ within 40 minutes 
Cooling-down period 
(Empty chamber) 
RT~－180 ℃ within 30 minutes 





Table 6.2 Specification of tank 
Capacity [L] 120 
Maximum filling pressure [MPa] 0.3 
Maximum design pressure [MPa] 0.1 
Safety valve set pressure [MPa] 0.13 
Filler content [kg] 81 
Empty tank weight [kg] 76 
Filled tank weight 
(About liquid nitrogen) 
[kg] 157 
External dimensions 
(External diameter × height) 
[mm] 505 × 1350 
Evaporation loss 
(About liquid nitrogen) 
[L /day] 2.1 
[% / day] 1.7 














Fig. 6.9 Rotational speed of SUSM at －120 ℃ 
  















































Cumulative drive t ime [min]




 恒温槽内部に入れた実験装置と恒温槽を，常温の 20 ℃から－80 ℃まで約 2 時
間かけてゆっくり冷却し，実験をおこなった．図 6.10 に宇宙用球面超音波モータ
の開始時の 20 ℃と冷却後の－80 ℃のインピーダンスを示す．図 6.10 のインピー
ダンスの結果から－80 ℃の低温環境下においても常温と同様にインピーダンス
曲線の鋭さは失われず，圧電性を維持していることがわかる．表 6.3 には，図 6.10




Fig. 6.10 Comparison of impedance characteristics at 20 ℃ and －80 ℃ 
 
 
Table 6.3 Comparison of electro-mechanical coupling factor 
Temperature [℃] rf  [kHz] af  [kHz] 31K  [%] 
20 50.75 51.30 16.22 
－80  51.40 51.75 12.90 
 
 
























－80 °C 　20 °C




図 6.11 に宇宙用球面超音波モータの－80 ℃における回転速度の変化を示す．
実験結果より，－80 ℃の低温下では宇宙用球面超音波モータの積算駆動時間は61
分 20 秒となった．時間が経過するにつれて，宇宙用球面超音波モータの回転速度
が減少していき，61 分 20 秒で停止した．回転速度が減少し，停止した原因として
以下の 3 つの理由を考える． 
 
 
Fig. 6.11 Rotational speed at －80 ℃ 
 



































Cumulative drive t ime [min]














































Cumulative drive t ime [min]












動時間約 60 分で停止した．停止の原因は N6 圧電素子や TB2285 接着剤ではな
く，細かい結氷物がステータと球ロータの間の障害物になり，停止したと考えられ
る．つまり，低温でも高温対策で変更した N6 圧電素子と TB2285 接着剤が利用
可能であることが確認できた．第 7 章では，宇宙空間で想定される高温環境と低
温環境の繰り返しを考慮し，第 5 章「高温環境における評価」と第 6 章「低温環
境における評価」を組み合わせた実験として，宇宙用球面超音波モータの回転速
度，トルク測定，作動寿命測定，耐久性実験をおこなう．実験環境は大気中とする．
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であり，熱膨張率は 61.82 10  ／℃である．N6 圧電素子の主成分はジルコン酸チ
タン酸鉛であり，熱膨張率は 61.2 10  ／℃である．TB2285 接着剤の熱膨張率は
633.0 10  ／℃である．それぞれの材質の熱膨張率が大きく異なるため，宇宙用球
面超音波モータは急激に変化する熱衝撃に弱い可能性が考えられる． 
 ここで宇宙空間の高度，人工衛星の速度における熱衝撃の度合いを考える[2]．地





約 8 km 程度と速い．その速度では軌道周期が 90 分程度であるため，高温と低温
の温度サイクル時間が短いことになる．一方，地球から遠く離れ，静止軌道を航行





















では低温環境における限界温度を－50 ℃と設定し，－50 ℃から 120 ℃の範囲で
温度を変化させ，トルクに与える温度変化の影響を評価した． 
 最初は温度を 20 ℃から 120 ℃まで上昇させ，その後，温度を 120 ℃から   
－50 ℃まで下降させ，再び温度を－50 ℃から 20 ℃まで上昇させる三段階に分
けた温度サイクルである．温度変化が低速であると仮定し，1 時間で 60 ℃の変化
速度（1 分間で 1 ℃の温度変化）とした．温度サイクルの変化継続時間は約 6 時
間である．トルクの計測は 20 ℃，120 ℃，120 ℃から－50 ℃に冷やす途中の
20 ℃，－50 ℃の四点でおこなった． 
 温度サイクル実験の結果を表 7.1 に示す．高温上限温度の 120 ℃においてトル





Table 7.1 Measurement results of torque in temperature cycle 
Temperature [℃] Torque [mNm] 
20（ 20 to 120 ℃） 12.5 
120  6.0 
20（ 120 to －50 ℃） 11.5 
－50  13.3 
 












りは 5 g，10 g，20 g の 3 種類の分銅を用い，組み合わせにより無負荷から最大
35 g までの 5 g 刻みの質量条件で計測した．図 3.11 に示したガイドレールの左
右方向へおもりを引っ張るように 5 回動かし，ビデオカメラで撮影した映像のフ
レーム数から回転速度を算出した． 
 本実験も 6.3.1 項と同様の理由により，20 ℃，120 ℃および－50 ℃の環境で





Fig. 7.1 Comparison of torque - rotational speed in temperature cycle 






























































 3.3.1 項の図 3.8 に示した実験装置を使い，回転速度を計測した．温度を－80 ℃
から 120 ℃の範囲で変化させ，10 ℃ごとに宇宙用球面超音波モータの回転速度
を計測した．最初に，温度を 20 ℃から 120 ℃まで上昇させ，その後 120 ℃から
－80 ℃まで下降し，再び－80 ℃から 20 ℃ まで上昇させた三段階に分けた温度
サイクルである．宇宙空間の低軌道を模擬し，温度変化が低速であると仮定し，1
時間で 100 ℃の変化速度（1 分間で約 1.6 ℃の温度変化）とした．温度サイクル
の変化継続時間は約 12 時間である．モータの動作を一方向（左右方向）に制限す







































Fig. 7.3 Rotational speed in temperature cycle  
 
























－80  °C (lowest li mit)
20  °C (beginning )
120 °C(upper li mit)
20  °C (cooling p rocess)
20  °C (heating p rocess)
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120 °C to－80  °C
－80  °C  to  20 °C










限から低温限界温度は－50 ℃とした．常温 20 ℃から実験を開始し，120 ℃の高














































































  (8.1) 
31
12
I bh  (8.2) 
A bh  (8.3) 




式（8.1）～（8.3）中の 1f [Hz]は固有振動数， 1 [Hz]は固定端と自由端の板ば
ねの 1 次固有振動数， L [m]は板ばねの長さ，E [Pa]はヤング率， I [m4]は断面 2
次モーメント，  [kg/m3]は板ばねの密度， A [m2]は板ばねの断面積，b [m]は板
ばねの幅，h [m]は板ばねの厚みである．図 8.1 に示すホルダの赤枠以外の部分は
テーパ形状と圧電素子を取り付ける円形状を有しているため，幅 bは一様ではな
い．式（8.2）～（8.3）を用いることで幅bの項は消去されるため，幅bは一様形











  (8.4) 
固定端と自由端の板ばねの 1 次固有振動数 1 [Hz]は 1.8751 Hz，板ばねの長さ
L [m]は 340.5 10 m，板ばねの高さh [m]は 30.7 10 m であり，ホルダの材料が
SUS301 ステンレス鋼材であることから，ヤング率 E [Pa]は 9193 10 Pa，板ばね
の密度  [kg/m3]は 7,900 kg/m3として式（8.4）に代入すると，ホルダの 1 次固有
振動数 1f [Hz]は 340.7 Hz として得られた．この値はロケットの搭載機器として要









































体の 1 次固有振動数の理論解 340.7 Hz 以上になると考えられる．有限要素法で用






タの結合条件は並進 3 自由度結合にする． 
図 8.3 に示した計算モデルの固有振動解析の結果を表 8.3 に示す．また，図 8.3
のように XYZ 座標を設定した際のそれぞれの 1 次固有振動モードをそれぞれ図
8.4，図 8.5，図 8.6 に示す．黄色で示されたモデルは初期状態で振動前のモデルを
示す．表 8.3 から宇宙用球面超音波モータの 1 次固有振動数として 598.71 Hz を
得た．8.2.1 節で求めたホルダ単体の理論解 340.7 Hz よりも大きいため，精度の
高い解析結果であるといえる．つまり，宇宙用球面超音波モータはロケットの搭載
機器として要求されている基準固有振動数 100 Hz 以上であることから，ロケット
の正弦波振動と共振現象を起こすことはないと理論的に証明することができた． 








動数が約 250 Hz 以上も大きくなったと考えられる． 
固有振動モードについて考察する．X 軸方向の 1 次固有振動モードは図 8.4 か
ら 3 つのホルダが同時にねじれながら X 軸方向に振動している．Z 軸方向の 1 次
固有振動モードは図 8.5 から 1 つのホルダがへこんでいるのに対して，他の 2 つ
のホルダが大きくねじれるようにして Z 軸方向に振動している．Y 軸方向の 1 次
固有振動モードは図 8.6 から 3 つのホルダが同時にへこむようにして球ロータが
Y 軸方向に振動している． Z 軸方向の 1 次固有振動数（589.71 Hz）が X 軸方向
の 1 次固有振動数（589.54 Hz）よりも少しだけ大きい理由として，X 軸方向では
3 つのホルダが均等にねじれているが，Z 軸方向では 2 つのホルダだけしかねじれ
ておらず，そのねじれに必要な負荷が加わるためであると考えられる．Y 軸方向の
1 次固有振動数（1,422.64 Hz）が X 軸方向と Z 軸方向の 1 次固有振動モードに比










Fig. 8.3 Structural analysis model of SUSM 
 
 
Table 8.1 Number of elements and nodes 













[ - ] 
Density 
[kg/m3] 
Base A2017  72,300 0.33 2,790 
Holder SUS301 193,000 0.30 7,900 
Stator Phosphor bronze 110,000 0.33 8,800 
Rotor PEEK   3,861 0.40 1,300 
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Table 8.3 Results of natural vibration analysis 
Mode number Natural frequency [Hz] Remarks 
1  598.54  X Primary 
2  598.71  Z Primary 
3 1,133.21   
4 1,422.64  Y Primary 
5 1,569.09   
6 1,569.19   
7 5,084.35   
8 5,084.52   
9 5,490.16   











































































IMV 社製 VS-2000A-140T 型，加速度センサは IMV 社製 VP-02S 型である．  
座標設定を図 8.7 に示すようにロケットの機軸方向を z 軸方向，ロケットの機
軸の直交方向を x 軸方向とした．宇宙用球面超音波モータを z 軸方向に加振させ
た際に最も振動する部分は板ばねであるため，z 軸方向の振幅の測定は図 8.8 に示
す板ばねの部分とする．また，x 軸方向に加振させた際に最も接触する部分は球
ロータの一番上であるため，x 軸方向の振幅測定は図 8.9 に示す球ロータの部分と
する．z 軸方向，x 軸方向のそれぞれに一定加速度 5.0 m/s2の正弦波振動を与える．
振動数は 2 分間かけて元の振動数が 2 倍になるように設定する．さらに，5 Hz か




率の関係を表した結果をそれぞれ図 8.10，図 8.11 に示す．図 8.10，図 8.11 から，
宇宙用球面超音波モータの機軸方向（z 軸方向）と機軸の直交方向（ｘ軸方向）の
1 次固有振動数は，それぞれ 625.0 Hz，1530.0 Hz であり，ロケットの搭載機器
として要求されている基準固有振動数 100 Hz 以上であることが確認できた． 
表 8.4 に，8.2.2 節の有限要素法解析によるシミュレーションと 8.2.3 節の共振
探索から得た 1 次固有振動数を比較し記載する．図 8.7 のロケットの機軸方向（z
軸方向）の振動は 8.2.2 節の図 8.5 の Z 軸方向の振動と同じであり，図 8.7 のロ
ケットの機軸の直交方向（x 軸方向）の振動は図 8.6 の Y 軸方向の振動と同じで
ある．しかしながら，表 8.2 から，両者の 1 次固有振動数には，図 8.7 のロケット


























Fig. 8.8 Resonance search in the z axis direction 
 
 
Fig. 8.9 Resonance search in the x axis direction 
 





Fig. 8.10 Frequency and transmissibility acceleration  





Fig. 8.11 Frequency and transmissibility acceleration  
in the x axis direction 
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Table 8.4 Result of primary natural frequency of analysis and experiment 




Axis direction   598.71    625.0  




































（１）準静的加速度の設計荷重 qF  
準静的加速度の設計荷重 qF [N]は式（8.5）で記述される． 
qF M G   (8.5) 
ここで，M [kg]は宇宙用球面超音波モータの質量，G（1 G = 9.8 m/s2）は加速度
を示す．表 8.5 から，機軸方向にかかる加速度は 6.0 G，機軸の直交方向にかかる
加速度は 5.0 G である．いま，モータの質量は 140 g であることから，準静的加速
度の機軸方向にかかる設計荷重 qAF と機軸の直交方向にかかる設計荷重 qOF はそ
れぞれ 8.24 N と 6.87 N として求められる． 
 
（２）正弦波振動の設計荷重 sF  
正弦波振動の荷重条件は，表 8.6 に 100 Hz 以下の振動条件が規定されている．
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人工衛星の基準固有振動数が 100 Hz 以下の場合の正弦波振動の設計荷重 sF は式
（8.6）で記述される．  
SF M Q G    (8.6) 
ここで，Qは減衰比を用いた共振倍率であり，宇宙用球面超音波モータの 1 次固
有振動数が 100 Hz を超えているため， 1Q  として考える．表 8.6 から，機軸方
向にかかる加速度は 2.5 G，機軸の直交方向にかかる加速度は 2.0 G であり，モー
タの質量は 140 g であることから，正弦波振動の機軸方向にかかる設計荷重 sAF と
機軸の直交方向にかかる設計荷重 sOF はそれぞれ 3.42 N と 2.75 N として求めら
れる． 
 
（３）ランダム振動の設計荷重 rF  
ランダム振動は，その振幅の確率密度関数が正規分布に近いパワースペクトラ
ム密度（Power Spectral Density：PSD）で表現される．人工衛星の設計では，典





r n nF M Q f PSD

       (8.7) 
ここで， nf [Hz]は 1 次固有振動数， nPSD [G2/Hz]は 1 次固有振動数におけるパ
ワースペクトラム密度である．8.2.3 節の共振探索から宇宙用球面超音波モータの
機軸方向の 1 次固有振動数 nAf は 625.0 Hz，機軸の直交方向の 1 次固有振動数 nOf
は 1,530.0 Hz であり，1 次固有振動数が両方向ともランダム振動の振動条件であ
る 2,000 Hz 以内であるため，共振倍率Qについて考慮すべきである．共振倍率Q
の算出は，図 8.10 と図 8.11 の共振周波数における加速度の伝達率を用いた．加速
度は振動振幅の 2 階微分で得られるため，共振周波数における加速度の伝達率は
振幅の伝達率になると仮定すると，機軸方向の共振倍率 AQ は 10.19，機軸の直交
方向の共振倍率 OQ は 13.65 となる．また，表 8.7 から，振動数が 200 ～ 2,000 
Hz のときの nPSD は+3 dB /oct で増加し，200 ～ 2,000 Hz のときの nPSD は
0.032 G2/Hz であるため，式（8.7）を用いると，ランダム振動の機軸方向にかか




る設計荷重 rAF と機軸の直交方向にかかる設計荷重 rOF はそれぞれ 84.3 N と
153.0 N として求められる． 
宇宙用球面超音波モータを人工衛星に搭載して打ち上げた場合，振動による荷
重は，（１）～（３）の設計荷重を全て足したものになることから，準静的加速度，
正弦波振動，ランダム振動の機軸方向と機軸の直交方向の全設計荷重 allAF と allOF











最終的に，ホルダの強度の評価をおこなった部分は，図 8.12 に示す A～C の 3
つの部分である．ホルダ A 部はステータの固定箇所のねじ部であり，ホルダ B 部
はホルダの最小幅の部分であり，ホルダ C 部はベースの固定箇所のねじ部である．
機軸方向の全設計荷重 allAF と機軸の直交方向の全設計荷重 allOF を，ホルダの 3 つ
の部分（A～C）の断面積で割った値がそれぞれの位置における設計応力 s として
得られる．設計応力 s とねじとホルダの材質の許容応力 a を用いて算出した安
全余裕MS（Margin of Safety）が，式（8.8）の条件を満たせば，ホルダとねじは
振動により変形しないことを意味する．A～C の 3 つの部分にかかる設計応力 s







    (8.8) 
 
第 8 章 耐振動性と耐衝撃性の評価 
119 
 
ホルダの A～C の 3 つの部分において算出した安全余裕MSを表 8.10 に示す．





Table 8.5 Quasi-static acceleration of H-Ⅱ A rocket 
Axis direction   6.0 G 




Table 8.6 Sinusoidal vibration of H-Ⅱ A rocket 
 Frequency [Hz] Acceleration [G] 
Axis direction   5 ～ 100    2.5  




Table 8.7 Random vibration of H-Ⅱ A rocket 
Frequency [Hz] PSD [G2/Hz] RMS [G] 
20 ～ 200  + 3dB / oct 
7.8 




Fig. 8.12 Holder (A,B,C) 




Table 8.8 Cross-sectional area and design stress at A, B, and C 
 Cross-sectional 
area [mm2] 
Design stress [MPa] 
Axis direction Orthogonal direction 
A 3.14   7.63 12.9 
B 3.26 29.5 49.8 




Table 8.9 Allowable stress of Holder and Screw 
Material Proof stress 
[MPa] 
Safety factor 
[ - ] 
Allowable stress 
[MPa] Holder Screw 




Table 8.10 Margin of safety at A, B, and C 
 A B C 
Axis direction  20.5    4.56  47.4  












加振器は IMV 社製 VS-2000A-140T 型，加速度センサは IMV 社製 VP-02S 型で
ある．  
宇宙用球面超音波モータを人工衛星の側面に取り付けることを考慮し，8.2.3 節








 振動数が 9 Hz の正弦波振動を z 軸方向に 6.0 G，x 軸方向に 5.0 G をそ
れぞれ 2 分間与える． 
 
（２）正弦波振動 
 振動数を 6 Hz から始め，1 分間かけて振動数が 2 倍になるように設定




 20～200 Hz まではパワースペクトラム密度の傾きを+3 dB/oct とし，200
～2,000 Hz まではパワースペクトラム密度を 0.032 G2/Hz とした振動を















図 8.15 に加振実験の前後における圧電素子のインピーダンスを示す．図 8.16 に
示す表面粗さ測定器（東京精密社製サーフコム 130A）を用いて，加振実験の前後
における球ロータの表面粗さ（算術平均粗さ Ra と最大高さ粗さ Rz）を計測する．
表面粗さの結果を表 8.12 に示す．表 8.11 と図 8.15，表 8.12 の実験データは耐振
動実験と後述の 8.4.2 節の耐衝撃実験をおこなった後に測定して得られたもので




















Fig. 8.14 Damage occurred on the surface of stator 
 
 
Table 8.11 Rotational speed before and after vibration test 
 Before vibration test After vibration test 
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Table 8.12 Surface roughness before and after vibration test 
 Before vibration test After vibration test 
Arithmetic average 
roughness (Ra) [µm] 
 0.561    0.597  
Maximum height 
roughness (Rz) [µm] 




























速度は 1,000 G であり[7]，一般的に宇宙用アクチュエータに求められる衝撃荷重
は表 8.13[8]に示すように振動荷重に比べ，はるかに大きいとされている．1,000 G










速度a  [m/s2]が式（8.9）と図 8.17 に示すような半波の正弦波であると仮定する．
式（8.9）を時間 t  [s]について積分すると，式（8.10）に示すような速度 v  [m/s]
として表すことができる． 
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 max sin 2a a f t  (8.9) 







   (8.10) 
maxa [m/s2]は最大加速度， f [Hz]は周波数である．時間 t  [s]が微小時間 t のと






  (8.11) 
ここで， t が微小時間であるから，最大速度になる時間  t t  と最大加速度
になる時間  0.5t t  が等しいと仮定すると，最大加速度になる時間に，宇宙用
球面超音波モータに加わる衝撃荷重が最大と推測できる．衝撃荷重が宇宙用球面













M [kg]は宇宙用球面超音波モータの質量， 0v [m/s]は衝撃荷重が加わる直前の速





  (8.13) 
式（8.13）より，衝撃荷重 IF [N]は共振現象が起きていないときに対し，振動荷
重の4 / （≒1.4）倍になることを示している． 
衝撃荷重の評価は，振動荷重でおこなったときと同様に，宇宙用球面超音波モー
タのホルダ部分とし，図 8.12 で示した 3 つの部分（A～C）である．式（8.13）と
























































  (8.17) 
式（8.17）より，宇宙用球面超音波モータが耐えられ，安全余裕MSの条件を満
たす衝撃加速度は 32.62 10 m/s2（＝267 G）である．また，式（8.17）の許容応力
を耐力に置き換えた場合，安全余裕MSの条件を満たす衝撃加速度は 33.28 10






Table 8.13 Shock test for actuator for space 
Frequency [Hz] Maximum acceleration [G] 
 100 ～ 1,400     + 6dB / oct  


























図 8.12 に示す衝撃加速度の向きであると推測される．図 8.12 に示される球ロー
タは板ばねであるホルダの押付力と摩擦力，球ロータの重力によって定位置に保
持されている．そのため，球ロータに加わる上向きの衝撃荷重 IF [N]が，押付力の





る．有限要素法解析を用いて押付力F [N]が 10 N になるよう，ホルダとベースの
形状を設計している．10 N の押付力F は図 8.18 に示されるように，衝撃荷重の
向きに対して直交方向に作用している．ステータの櫛歯の枚数を ( 45)n  である
ため，衝撃荷重が加わっていないときの櫛歯 1 つの，摺動面から作用される押付
力は /F n [N]になる．しかしながら，衝撃荷重が加わったときは，赤枠で囲った
櫛歯だけから押付力が働くと考えられため，衝撃荷重が加わった場合の櫛歯 1 つ
の摺動面から作用される押付力は / (0.5 )F n [N]になる． 















   (8.19) 
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式（8.19）で示される成分は，図 8.21 の一番上にある櫛歯 1 つの下向きに作用
される押付力の成分であるため，それ以外の櫛歯に作用される下向きの押付力の
成分について考える必要がある．図 8.21 に示される角度 [°]を用いることによっ
て，櫛歯 1 つに作用される下向きの押付力の成分は，式（8.20）となる． 
2
sin sin tan sin
360













押付力の下向き成分は図 8.19 に示すように，ステータの赤枠で囲った 22 枚の
櫛歯から作用されると考えられる．そのため，押付力の下向き成分 dF は式（8.21）
のように，式（8.20）で表現されている櫛歯 1 つの押付力の下向き成分を ' 0n  か














  (8.21) 
式（8.21）より，ステータ 1 つの押付力の下向き成分 dF は 3.93 N として得ら
れた． 
次に，ステータの摺動面に働く摩擦力の下向き成分 dfF を導出する．摩擦力の下
向き成分 dfF は押付力の下向き成分 dF と同様に，図 8.19 の赤枠で囲った櫛歯に作
用されると考えられる．櫛歯 1 つの摺動面に作用される摩擦力は f [N]である
（  は静止摩擦係数であり，ここでは 0.2  である）．そして，櫛歯 1 つの摺動
面に作用される摩擦力 f の下向き成分は式（8.22）となる． 
1 2





   

  (8.22) 
ここで式（8.22）にある角度 ' [°]は，櫛歯の位置によって異なる．図 8.21 の真
横に配置されている櫛歯に作用される摩擦力 f の下向き成分は， ' 0°  である
ため，摩擦力 f に等しい．一方，一番上に配置されている櫛歯に作用される摩擦
力 f の下向き成分は， ' ( 30°)   であるため， cosf  となる．そこで，図








n   (8.23) 
よって，摩擦力の下向き成分 dfF は式（8.24）のように，式（8.22）で表現され

















  (8.24) 
式（8.24）より，ステータ 1 つの摩擦力の下向き成分 dfF は 2.40 N として得ら
れた． 
最後に，球ロータの重力 gF について導出する．耐衝撃性の実験で用いる球ロー
タの材質は PEEK であり，PEEK の密度  （= 31.30 10 kg/m3）を用いる．球








   
 
 (8.25) 
式（8.25）中のD（= 345 10 m）は球ロータの直径であり，g（= 9.81m/s2）
は重力加速度である．式（8.25）より，球ロータの重力 gF は 0.609 N として得ら
れた． 
ステータ 3 つ分の押付力の下向き成分 dF ，摩擦力の下向き成分 dfF ，球ロータ
の重力 gF の総和の力は 19.6 N になった．この力よりも球ロータに加わるに衝撃
荷重 IF が大きければ，球ロータは飛び出してしまう．球ロータが飛び出すときの











  (8.26) 
式（8.26）中の sM （= 
362 10 kg）は球ロータの質量である．式（8.26）より，
衝撃加速度 maxa が 253 m/s2( = 25.8 G)のとき，球ロータが衝撃によって飛び出す




























































振装置である．加振装置の加振器は IMV 社製 VS-2000A-140T 型，加速度センサ
は IMV 社製 VP-02S 型である．  
宇宙用球面超音波モータを人工衛星の側面に取り付けることを考慮し，8.2.3 節
と同様に，座標設定を図 8.7 に示すようにロケットの機軸方向を z 軸方向，ロケッ






（１） 最大加速度が 20 G で半波時間が 5 ms である半波の正弦波振動を z 軸
方向と x 軸方向にそれぞれ与える． 
 
（２） 最大加速度が 30 G で半波時間が 11 ms である半波の正弦波振動を z
軸方向と x 軸方向にそれぞれ与える． 
 
（３） 最大加速度が 40 G で半波時間が 11 ms である半波の正弦波振動を z




では，最大加速度 40 G の衝撃によって球ロータが飛び出したことを確認した．そ
のため，8.4.2 節での理論解析により提案した図 8.22 のストッパーを取り付けて










結果はそれぞれ表 8.11，図 8.15，表 8.12 として得られた．表 8.11 から回転速度
に著しい変化がないことと，図 8.15 から実験後も圧電素子のインピーダンスの特
性が得られていることから，最大加速度の 40 G までの衝撃を与えられても，宇宙
用球面超音波モータの駆動性能の低下がないことを確認した． 
8.4.2 節では，衝撃加速度 25.8 G が宇宙用球面超音波モータに加わったときに
球ロータが飛び出すという理論結果が得られたことから，本節の耐衝撃実験では，
x 軸方向に 30 G の衝撃加速度を与えることで球ロータが飛び出すと推測してい




力は 10 N で一定である．図 8.24 に示すように，衝撃荷重が加わったとき，衝撃




宇宙用球面超音波モータが耐えられる衝撃加速度は 334 G であり，表 8.13 にあ
る 320 G の衝撃加速度には理論的には耐えられる一方で，式（8.8）の安全余裕
MSを満足することはできないという理論結果を得た．ストッパーを取り付けた
宇宙用球面超音波モータの耐衝撃実験の実験において 40 G の衝撃加速度まで耐
えられることが確認できた． 
 





















解し，発生したガスをノズルから排出し，1 N～20 N の推力を発生させる[9]．宇宙
用球面超音波モータに取り付けるスラスタの推力は 1 N とする．図 8.25 に示すス
ラスタの長さは 150 mm 程度，質量は 400 g 程度，重心位置は中心より推薬弁側
にある．スラスタの中心部にあるフランジから推薬弁側を球ロータに差し込み，宇
宙用球面超音波モータに取り付けることを考える． 





























Fig. 8.27 SUSM with model of thruster  
 
 




Fig. 8.28 Drivable direction of SUSM with model of thruster 
 
  

























球ロータの結合条件は並進 3 自由度結合にした．図 8.29 のスラスタモデルを取り
付けた宇宙用球面超音波モータの場合でも同様に，ステータと球ロータの結合条
件は並進 3 自由度結合にした． 
図 8.29 に示した計算モデルの固有振動解析の結果を表 8.16 に示す．また，図
8.29 のように XYZ 座標を設定した際のそれぞれの 1 次固有振動モードをそれぞ
れ図 8.30，図 8.31，図 8.32 に示す．黄色で示されたモデルは初期状態で振動前の
モデルを示す．図 8.29 に示すスラスタモデルを取り付けた宇宙用球面超音波モー
タの，ロケットの機軸方向（Ｚ軸方向）と機軸の直交方向（Ｙ軸方向）の 1 次固有
振動数は，それぞれ 178.42 Hz，593.90 Hz を得た．つまり，スラスタモデルを取











Fig. 8.29 Structural analysis model of SUSM 
 
 
Table 8.14 Number of elements and nodes 
























[ - ] 
Density 
[kg/m3] 
Base A2017  72,300 0.33 2,790 
Holder SUS301 193,000 0.30 7,900 
Stator Phosphor bronze 110,000 0.33 8,800 
Rotor PEEK   3,861 0.40 1,300 
Screw SUS304 193,000 0.30 7,900 
Model of 
thruster 





Table 8.16 Results of natural vibration analysis 
Mode number Natural frequency [Hz] Remarks 
1  178.18  X Primary 
2  178.42  Z Primary 
3 394.00   
4 396.39   
5 593.90  Y Primary 
6 753.91   
7 2,242.70   
8 2,243.68   
9 2,440.46   


























































製 VS-2000A-140T 型，加速度センサは IMV 社製 VP-02S 型である． 
座標設定を図 8.33 に示すようにロケットの機軸方向を z 軸方向，ロケットの機
軸の直交方向を x 軸方向とした．スラスタモデルを取り付けた宇宙用球面超音波
モータを z 軸方向に加振させた際に最も振動する部分はホルダとスラスタモデル




の先端部分とする．z 軸方向，x 軸方向のそれぞれに一定加速度 5.0 m/s2の正弦波
振動を与える．振動数は 2 分間かけて元の振動数が 2 倍になるように設定する．





率の関係を表した結果をそれぞれ図 8.36，図 8.37 に示す．図 8.36，図 8.37 から，
スラスタモデルを取り付けた宇宙用球面超音波モータの機軸方向（z 軸方向）と機
軸の直交方向（ｘ軸方向）の 1 次固有振動数は，図 8.10，図 8.11 のように宇宙用
球面超音波モータの共振探索で得られた 625.0 Hz，1530.0 Hz のような固有の共
振周波数は得られなかった．  

















解析の結果を表 8.17 に示す．また，図 8.29 のように XYZ 座標を設定した際のそ




けた宇宙用球面超音波モータの Z 軸方向（ロケットの機軸方向）と Y 軸方向（ロ
ケットの機軸の直交方向）の 1 次固有振動数はそれぞれ 69.09 Hz と 520.01 Hz に





球ロータとスラスタのモデルの 1 次固有振動数は 2,267.62 Hz となり，設定した























































Fig. 8.36 Frequency and transmissibility acceleration  




Fig. 8.37 Frequency and transmissibility acceleration  
in the x axis direction  
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Table 8.17 Results of natural vibration analysis 
Mode number Natural frequency [Hz] Remarks 
1 69.08  X Primary 
2 69.09  Z Primary 
3 69.10   
4 236.04   
5 236.07   
6 236.07   
7 467.48   
8 469.08   
9 469.74   
10 519.40   
11 519.45   




















Fig. 8.40 Primary natural vibration mode in the Y direction 
  




Fig. 8.41 Translational motion mode of spherical rotor and  

















るそれぞれの振動荷重は表 8.5～表 8.7 と同じである．ここでは，準静的加速度，
正弦波振動，ランダム振動の設計荷重を導出する方法を示す． 
 
（１）準静的加速度の設計荷重 qF  
準静的加速度の設計荷重 qF [N]は式（8.27）で記述される． 
qF M G   (8.27) 
ここで，M [kg]はスラスタモデルを取り付けた宇宙用球面超音波モータの質量，
G（1 G = 9.8 m/s2）は加速度を示す．表 8.5 から，機軸方向にかかる加速度は 6.0 
G，機軸の直交方向にかかる加速度は 5.0 G である．いま，モータの質量は 560 g
であることから，準静的加速度の機軸方向にかかる設計荷重 qAF と機軸の直交方向
にかかる設計荷重 qOF はそれぞれ 33.0 N と 27.5 N として求められる． 
 
（２）正弦波振動の設計荷重 sF  
正弦波振動の荷重条件は，表 8.6 に 100 Hz 以下の振動条件が規定されている．
人工衛星の基準固有周波数が 100 Hz 以下の場合の正弦波振動の設計荷重 sF は式
（8.28）で記述される．  
SF M Q G    (8.28) 
ここで，Qは減衰比を用いた共振倍率である．8.5.3 節の球ロータとステータ間の
結合条件が無しの状態における計算モデルの固有振動解析の結果から，スラスタ
モデルを取り付けた宇宙用球面超音波モータの機軸方向の 1 次固有振動数 nAf は
69.09 Hz，機軸の直交方向の 1 次固有振動数 nOf は 520.01 Hz である．ロケット
の機軸方向の 1 次固有振動数は，基準固有振動数の 100 Hz 未満であるため，機軸
方向に関しては共振倍率Qを考慮しなければならない．8.5.3 節の共振探索では共
振周波数が得られなかったため，共振倍率Qが不明である．ここでは，8.2.3 節の




10.19，機軸の直交方向の共振倍率 OQ は 1 として考える．表 8.6 から，機軸方向
にかかる加速度は 2.5 G，機軸の直交方向にかかる加速度は 2.0 G であり，モータ
の質量は 560 g であることから，正弦波振動の機軸方向にかかる設計荷重 sAF と機
軸の直交方向にかかる設計荷重 sOF はそれぞれ 140.0 N と 11.0 N として求められ
る． 
 
（３）ランダム振動の設計荷重 rF  
ランダム振動の設計荷重 rF は式（8.29）で記述される．  
3
2
r n nF M Q f PSD

       (8.29) 
ここで， nf [Hz]は 1 次固有振動数， nPSD [G2/Hz]は 1 次固有振動数におけるパ
ワースペクトラム密度である．8.5.3 節の共振探索からスラスタモデルを取り付け
た宇宙用球面超音波モータの機軸方向の 1 次固有振動数 nAf は 69.09 Hz，機軸の
直交方向の 1 次固有振動数 nOf は 520.01 Hz であり，1 次固有振動数が両方向と
もランダム振動の振動条件である 2,000 Hz 以内であるため，共振倍率Qについて
考慮すべきである．ここでは，8.2.3 節の共振探索で得られた共振倍率Qを用いる
こととし，機軸方向の共振倍率 AQ は 10.19，機軸の直交方向の共振倍率 OQ は
13.65 となる．また，表 8.7 から，振動数が 200 ～ 2,000 Hz のときの nPSD は+3 
dB /oct で増加し，200 ～ 2,000 Hz のときの nPSD は 0.032 G2/Hz である．ロ
ケットの機軸方向の nAPSD は 0.011 G2/Hz，機軸の直交方向の nOPSD は 0.032 
G2/Hz とすると，ランダム振動の機軸方向にかかる設計荷重 rAF と機軸の直交方向





方向の全設計荷重 allAF と allOF はそれぞれ 231.0 N，350.0 N として得られる． 
この設計荷重を用いて，想定される振動に対しての強度の評価をおこなった部





た部分は，図 8.12 に示す A～C の 3 つの部分である．ホルダ A 部はステータの固
定箇所のねじ部であり，ホルダ B 部はホルダの最小幅の部分であり，ホルダ C 部
はベースの固定箇所のねじ部である．機軸方向の全設計荷重 allAF と機軸の直交方
向の全設計荷重 allOF を，ホルダの 3 つの部分（A～C）の断面積で割った値がそれ
ぞれの位置における設計応力 s として得られる．設計応力 s とねじとホルダの
材質の許容応力 a を用いて算出した安全余裕MSが，式（8.30）の条件を満たせ
ば，ホルダとねじは振動により変形しないことを意味する．A～C の 3 つの部分に
かかる設計応力 s と断面積を表 8.18 に，ねじとホルダの材質と耐力，安全係数，






    (8.30) 
ホルダの A～C の 3 つの部分において算出した安全余裕MSを表 8.20 に示す．
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Table 8.18 Cross-sectional area and design stress at A, B, and C 
 Cross-sectional 
area [mm2] 
Design stress [MPa] 
Axis direction Orthogonal direction 
A 3.14   18.4  27.8  
B 3.26 70.8  107.0  




Table 8.19 Allowable stress of Holder and Screw 
Material Proof stress 
[MPa] 
Safety factor 
[ - ] 
Allowable stress 
[MPa] Holder Screw 




Table 8.20 Margin of safety at A, B, and C 
 A B C 
Axis direction 7.93    1.32  9.05  




































応力 s が最大になる部分は図 8.12 で示す B の部分であるため，式（8.32）を用
いて，スラスタモデルを取り付けた宇宙用球面超音波モータの B 部分の設計応力













式（8.32）と式（8.30）の安全余裕MS，表 8.19 の許容応力 a から式（8.30）










  (8.33) 
式（8.33）より，スラスタモデルを取り付けた宇宙用球面超音波モータが耐えら
れ，安全余裕MSの条件を満たす衝撃加速度は 27.50 10 m/s2（＝76.4 G）である．
また，式（8.33）の許容応力を耐力に置き換えた場合，安全余裕MSの条件を満た
す衝撃加速度は 29.37 10 m/s2（＝95.5G）となる．この結果，スラスタモデルを
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タン合金（Ti-6Al-4V）の耐力と許容応力を表 8.21 に示す． 
式（8.33）に値を代入して導出した結果，材料を SUS からチタン合金（Ti-6Al-
4V）に変えた場合の安全余裕MSの条件を満たす衝撃加速度は 33.25 10 m/s2（＝
331 G）であることが確認できた．このことから，ホルダの材質をチタン合金（Ti-
6Al-4V）に変えることで，スラスタモデルを取り付けた宇宙用球面超音波モータ
は表 8.13 にある衝撃加速度 320 G に耐えられると考えられる．さらに，図 8.12
の A と C の部分に取り付けるねじの材料に関してもチタン合金（Ti-6Al-4V）に




Table 8.21 Allowable stress of Titanium alloy (Ti—6Al—4V) 
Material Proof stress 
[MPa] 
Safety factor 
[ - ] 
Allowable stress 
[MPa] Holder Screw 













社製 VS-2000A-140T 型，加速度センサは IMV 社製 VP-02S 型である．  
スラスタモデルを取り付けた宇宙用球面超音波モータを人工衛星の側面に取り
付けることを考慮し，8.5.3 節と同様に，座標設定を図 8.33 に示すようにロケッ
トの機軸方向を z 軸方向，ロケットの機軸の直交方向を x 軸方向とする．2 つの軸
方向（z 軸方向，ｘ軸方向）について，準静的加速度，正弦波振動，ランダム振動，






 振動数が 9 Hz の正弦波振動を z 軸方向に 6.0 G，x 軸方向に 5.0 G をそ
れぞれ 2 分間与える． 
 
（２）正弦波振動 
 振動数を 6 Hz から始め，1 分間かけて振動数が 2 倍になるように設定




 20～200 Hz まではパワースペクトラム密度の傾きを+3 dB/oct とし，200
～2,000 Hz まではパワースペクトラム密度を 0.032 G2/Hz とした振動を
z 軸方向，x 軸方向にそれぞれ 2 分間与える．実効値は 7.8 G である． 
 
（４） 最大加速度が 20 G で半波時間が 5 ms である半波の正弦波振動を z 軸
方向と x 軸方向にそれぞれ与える． 
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（５） 最大加速度が 30 G で半波時間が 11 ms である半波の正弦波振動を z
軸方向と x 軸方向にそれぞれ与える． 
 
（６） 最大加速度が 40 G で半波時間が 11 ms である半波の正弦波振動を z























Table 8.22 Rotational speed before and after vibration test 
 Before vibration test After vibration test 
Rotational speed [rpm]  60.0    59.8  
 









Table 8.23 Surface roughness before and after vibration test 
 Before vibration test After vibration test 
Arithmetic average 
roughness (Ra) [µm] 
 0.181    0.189  
Maximum height 
roughness (Rz) [µm] 




















が基準固有振動数 100 Hz 以上であることが確認できた．耐振動性の評価として，
準静的加速度，正弦波振動，ランダム振動による加振実験では，球ロータとステー
タの摺動面に小さな傷が見られたが，駆動性能の低下は確認されなかった．また，






























































度の計測では，平均で 62.1 rpm を得た．この値は，大気中に比べ約 17%減少し














電素子はキュリー点が 325 ℃である N6 材料の圧電素子に変更し，ガラス転移点
が 180 ℃である TB2285 接着剤でステータを製作した．改良をした超音波モータ







を確認した．熱負荷耐久性実験では 120 ℃の高温環境で，積算駆動時間は 90 分
間を超えても停止することはなかった． 
 







動時間約 60 分で停止した．停止の原因は N6 圧電素子や TB2285 接着剤ではな
く，細かい結氷物がステータと球ロータの間の障害物になり，停止したと考えられ









の制限から低温限界温度は－50 ℃とした．常温 20 ℃から実験を開始し，120 ℃

















トの搭載機器は，正弦波振動の振動帯域である 5～100 Hz を避け，基準固有振動
数 100 Hz 以上になるように規定される．宇宙用球面超音波モータの固有振動数を
有限要素解析による理論解析と加振実験から，ロケット打ち上げ時に発生する正
弦波振動と宇宙用球面超音波モータが共振現象を起こさない固有振動数を持ち，
その値が基準固有振動数 100 Hz 以上であることが確認できた．耐振動性の評価と
して，準静的加速度，正弦波振動，ランダム振動による加振実験では，球ロータと
ステータの摺動面に小さな傷が見られたが，駆動性能の低下は確認されなかった．


























































は，真空チャンバの性能上限が 310 Pa オーダーの真空度のため， 310 Pa オーダー
を設定値とした．この 310 Pa オーダーは地上 100～150km の高真空圧力帯であ
る．地上 400～36,000 km の領域で宇宙用球面超音波モータの利用を考えると超
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